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УПРОЩЕНИЕ МОДЕЛИ ОШИБОК ИНЕРЦИАЛЬНОЙ 
НАВИГАЦИИ ПРИ РАЗЛИЧНЫХ ВИДАХ ДВИЖЕНИЯ 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 

Дослщжувати спостережувашсть шструментальних похибок чутливих елемент'в (ЧЕ) безплат-
формно! шерщально! навиадшно! системи (Б1НС) без спрощення вихщно! модел1 помилок тер­
мально! нав1гацН практично неможливо. У той же час е припущення, що при певних маневрах 
лгтального апарата деякими похибками ЧЕ можна буде зневажити, й отже одержати бглып прост! 
модел1 помилок Б1НС. Тому становить практичний штерес одержати спрощеш модел1 помилок 
Б1НС, придатш для наступного анал1зу спостережуваност тструментальних похибок ЧЕ. 

To research observability of tool errors of sensitive elements strapdown inertial navigating system with­
out simplification of initial model of errors of strapdown inertial navigating system it is practically im­
possible. At the same time there is an assumption, that at the certain maneuvers of the air flying device, 
corresponding errors of sensitive elements can be neglected and therefore will be possible to receive 
much more simple models of errors of strapdown inertial navigating system. Therefore represents prac¬
tical interest to receive the simplified models of errors of strapdown inertial navigating system suitable 
for the subsequent analysis tool errors of sensitive elements observability. 

Постановка проблемы. При исследовании наблюдаемости инструмен­
тальных погрешностей (ИП) инерциальных датчиков (ИД) бесплатформеной 
инерциальной навигационной системы (БИНС) с использованием критерия 
полной наблюдаемости системы [1] необходимо, в частности, провести ана­
литические преобразования над матрицей системы уравнений, описывающей 
модель ошибок инерциальной навигации (ИН). Следует отметить, что на 
ошибки определения навигационных параметров в БИНС влияет взаимодей¬
ствие ряда факторов, среди которых можно выделить ошибки выставки, инст­
рументальные погрешности ИД, а также характер движения, совершаемого 
летательным аппаратом (ЛА). Данное взаимодействие в общем случае носит 
сложный характер, поэтому система уравнений, описывающих модель оши¬
бок автономной БИНС, является достаточно сложной, вследствие чего ис¬
пользовать указанный критерий практически невозможно. 

В работе [2] был сделан вывод о том, что существует зависимость между 
влиянием определенных ИП и типом маневра, совершаемого ЛА, на ошибки 
инерциальной навигации. Следовательно можно предположить, что в зависи¬
мости от типа движения ЛА некоторые инструментальные погрешности будут 
оказывать достаточно слабое влияние на точность БИНС, и, следовательно, 
ими можно будет пренебречь. В этих условиях исходная модель ошибок мо¬
жет стать существенно проще, вследствие чего появится возможность иссле¬
довать наблюдаемость инструментальных погрешностей ИД. 

Анализ последних исследований и публикаций. Аналогичная пробле-
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ма применительно к морским подвижным объектам рассмотрена, в частности, 
в [3]. Для летательных аппаратов, такая проблема является актуальной. 

Цель и постановка задачи. Целью данной работы является получе­
ние упрощенных моделей ошибок инерциальной навигации при различ­
ных видах движения ЛА, необходимых для исследования наблюдаемости 
инструментальных погрешностей ИБ системы по текущим измерениям 
ошибок счисления скорости и координат, в рамках интегрированных на¬
вигационных систем. 

Изложение материала. В данной работе используются следующие сис­
темы координат (СК): 

- Географическая декартова СК с осями N,H,E, в дальнейшем обозна­
чаемая символом { X N } . 

- Связанная с ВЛА система координат {X C } с началом в его центре масс 
и осями х, у и z, совпадающими с соответствующими осями чувстви¬
тельности акселерометров (АК). 

- Система координат, связанная с осями чувствительности гироско¬
пов (ГС) х г , у г и zг. Начало этой системы отсчета совпадает с нача­
лом отсчета СК { X C } . Оси данной СК могут совпадать с одноимен¬
ными осями СК { X C } , однако, как правило, имеет место незначи¬
тельное рассогласование данных осей. Данное рассогласование за¬
дается шестью углами фу, i е{X , Y, Z}, j е {X, Y, Z}, i ф j, где i 

указывает на оси, между которыми есть рассогласование, j обозна¬
чает ось поворота, соответствующего данному углу рассогласова¬
ния. 

Модель ошибок ИН, записанная в потребительских параметрах для сфе­
рической модели Земли, задается системой уравнений [4, 5]: 

5 ф = - Ц. Sh + ; S h = 5vH; SX = - ^ L ^ S f - ^ ^ Sh + ; (1-3) 
R R R • cos2 ф R cosf Rcosf 

SvN =SaN +юЕ •SVH - (Q H + <*>H ) -<*Е + VH SCOE - vE • (SO H +S(OH ) ; (4) 

SVH =SaH +SgH + (QN +®N ) -SVE -®E • SVN + VE (SON +SO)N ) - VN S(OE ; (5) 
SV'E =SAE + ( Q H + ЮН )' SVN - ( Q N +MN ) SVH + 

(6) 
+ VN (SQH +SO>H ) - VH (SQN +SO>N ); 

Sty = -tgd(aE cosy - (oN siny) • Sty + —1

2—[sind(aZ s i n / - coY cos/) -
cos в 

- (юЕ s iny + coN cosy)] • Se + —1—(<oz cos y+a)Y sin/) • Sy - (7) 
cose 

cosy siny  -ScoY + —ScoZ - tge cosy • ScoN - tge s iny • ScoE + ScoH; 
cose cose 
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Se = (coN cosy + (0E siny) • Sy + ((0Y cosy-(0Z siny) • Sy + 
(8) 

+ siny • S(0Y + cosy • S(0Z + siny • S(0N - cosy • S(0E; 

Sy = 1—ЩЕ cosy - (0N siny) • Sy + — 1 — [ ( Z siny - (0Y cosy -
cose cos в 

- s ine(( E s iny + o)N cosy)] • Se + tge(a>Z cosy + a>Y siny) • Sy + (9) 

+ S(0X -tgecosy -S(0Y + tgesiny -S(oZ - C 0 S y ScoN - S m y ScoE, 
cose cose 

где ф, h, X - географические широта, долгота и высота; дф, Sh, дХ - ошиб­
ки определения соответствующих координат; R = R 0 + h, R 0 - радиус земного 
сфероида; VN,VH , V E , SVN ,SVH ,SVE - северная, высотная и восточная со¬
ставляющие относительной скорости ЛА, а также ошибки их определения; 
Q N = Q • cos ф , Q H = Q • sin ф - северная и высотная проекции вектора угло­
вой скорости вращения Земли Q , Q, = 7292115-10-11 рад/с; 0)N = QN + —, 

R 
0)Н = Q Н + — • tgf, 0)Е = — — - проекции вектора абсолютной угловой 

R R 
скорости сопровождающего трехгранника на оси географической СК, 

S(0N, S(0H, S(0E - ошибки вычисления этих проекций; SgH ~ g 0 Sh - ошиб-
R 

ка вычисления вертикальной проекции вектора силы тяжести в СК {XN} , 
g0 = 9,78049 м/с 2 - ускорение силы тяжести на экваторе земного стероида; 
SaN, SaH, SaE - ошибки вычисления проекций вектора кажущегося уско­
рения Sa{XN} на географические оси: 

Sa{xN} = ATSa{XC} + ( A y A e - yy ) T a {Xc } S y + 

+ (АУ1Ю АУ )Ta{Xc + ( f / A e A y )Ta{Xc } S y  

где Sa{Xc} - вектор ошибок измерений кажущегося ускорения a{Xc} 
(смещения нулей АК) в проекциях на СК { X C } ; A = AyAeAy - матрица пово­
рота от географической системы координат к СК { X C } ; St//, дв, Sy - соответст­
венно текущие ошибки определения углов курса у, тангажа в и крена у; а>х, 
a>Y, a>Z - проекции измеренной абсолютной угловой скорости вращения объек­
та (й{хс} на оси СК { X ^ ; Sa>X, Sa>Y, Sa>Z ошибки этих проекций: 

S(oX = A(oX - fXY • (oZ + fXZ • щ,S(oY = А щ + fYX • aZ - fYZ • (oX; 
S ( Z =Ащ -fZX щ +<PZY-щ,  

где Aa>X, А щ , Aa>Z - дрейфы х Г-го, у Г-го и zj-го гироскопов в проек¬
циях на связанную с ВЛА СК. 
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Погрешности инерциальных датчиков - дрейфы ГС, смещения нулей АК, 
а также углы рассогласования будем считать константами, случайными в ка­
ждом запуске навигационной системы, а их значения - на уровне датчиков 
одного класса точности. Дрейф у г-ГС и смещение y-АК будут полагаться рав­
ными нулю, т.к. они хорошо оцениваются во время выставки навигационной 
системы на неподвижном основании, и их всегда можно алгоритмически ком¬
пенсировать. Без нарушения общности будет считать, что ЛА движется в рай­
оне экватора (ф ~ 0).Рассмотрим несколько «типовых» движений ЛА. 

1) Горизонтальное прямолинейное движение ЛА с произвольным углом 
курса и с малыми углами тангажа и крена. После горизонтирования системы, 
проведенного по показаниям акселерометров, значения углов в и у будут оп­
ределены с начальными ошибками, зависящими от смещений АК: 

fact &С1 
8в0 = —— , 5у0 = —. При неизменной ориентации ЛА по углам тангажа 

8 8 
и крена, влияние смещений акселерометров на скоростные и угловые ошибки 
будет компенсироваться ошибками горизонтирования [6]. Проекция угловой 
скорости на ось z при горизонтальном прямолинейном движении пропорцио­
нальна горизонтальной проекции относительной скорости vNE: 
щ = - Q • cosy + R . Учитывая, что скорость ЛА в полете, как правило, со­
ставляет величину порядка сотен м/с, значение со3 будет соизмеримо со зна­
чением угловой скорости вращения Земли. Проекция ю2 в данном случае бу­
дет равна нулю, а щ =£! • cosy . Ошибки измерения проекций вектора угло­
вой скорости ®{хс}, создаваемые влиянием углов рассогласования с учетом 

указанных значений со ь соъ а>ъ, будут на несколько порядков меньше, чем 
аналогичные ошибки, обусловленные дрейфами ГС, поэтому данными инст¬
рументальными погрешностями можно пренебречь. Таким образом, на ошиб¬
ки инерциальной навигации при данном типе движения будут влиять, в ос¬
новном, горизонтальные дрейфы гироскопов. В этих условиях уравнения мо¬
дель ошибок инерциальной навигации принимают вид: 

5i>N = (-aX • s iny - aZ • cosy) dy - aY • cosy дв + aY • s iny • ду; 
8vE = (aX • c o s y - a z • siny) dy - aY • s iny дв + aY • cosy ду; 

dy = (-60N • cosy + ) дв + щ ду ; 
R 

svi , V

N • s iny. ,, cosy - s iny 
дв = (a)N • cos y —N ) • dy + — • dvN + — • dvE + Ao)Z ; 

R R R 
V N c o s y siny cosy 

ду = H % • s i n y - ^ — r ) •дy + —-f-•дvN :7-^Е + . 
R R R 

2) Прямолинейное движение ЛА с маневром по углу тангажа при малом 
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угле крена. В данном случае влияние смещения нуля z-ro акселерометра уже 
не будет компенсироваться начальной ошибкой тангажа. Это объясняется тем, 
что величина SaZ будет входить в уравнение (4) с коэффициентом cos в, а в 
уравнение (5) с коэффициентом sin в. Причем, чем больше будет разница ме­
жду начальным углом тангажа на выставке и углом тангажа во время маневра, 
тем сильнее данная погрешность будет влиять на ошибки навигации. Кроме 
того, в данном случае на ошибки навигации существенное влияние станут 
оказывать углы рассогласования tyXY, tym, их влияние будет зависеть от дина­
мики объекта - в данном случае от величины ю 3. Также на ошибки навигации 
по-прежнему будут влиять дрейфы ГС. В предположении, что ВЛА движется 
на север (ц ~ 0), модель ошибок ИН: 

8г =SvH ; 5i>N = -(aX - sine + aY - cose) -дв + cos в -8aX ; 

2-Rg^yh + sine -8aX ; 

8vE = (aX - cos в - aY - sin в) -ду + aY ду ; 

ду = - П дв + (02 ду+Юг P Y X ; д0 = ^ + A O Z ; 
cose R 

ду = -OZ-<PXY +OZ-tge-(PYX + A « X . 
R 

3) Прямолинейное движение ЛА с маневром по углу крена при малом 
угле тангажа. По аналогии с предыдущим типом движения, на ошибки 
инерциальной навигации, кроме дрейфов ГС, будут влиять SaX, а также 
углы <pYZ и <pZY. При ц ~ 0 модель ошибок для данного типа движения при¬
нимает вид: 

dh =dvH ; dvN =-aY - s inу-ду-a Y -cosу-дв ; 

dv H ( 2-Rg^ ^8h - sin у-дaZ ; 

д E = aX ду + aY - cos у-ду + cos у - дпъ ; 
ду = -£1-дв + ODZ - cos у-ду-юх - cos у - pYZ + OX sin у - pZY + sin у - AOOZ ; 

= ~R—OZ s i n у - д у - о х sinу-р^ +OX -^у-р^ -cosу-АюZ ; 

ду = -~RE— ~Rt дУ + Oz s i n у - д в + А ю х . 
4) Поворот ЛА по углу курса при малых углах тангажа и крена. При дан¬

ном виде маневра, основное влияние на ошибки навигации будут оказывать 
дрейфы ГС и углы рассогласования q>XZ и tyZX. В этих условиях модель ошибок 
инерциальной навигации можно упростить до вида: 

д\>1,! = -ay cosy-дв-ay s i n y - д у ; 
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8vE =-a • siny -86 + ay • cosy-87; 
,,• cosy - s iny 
86 = —^-8vN +—^-8VE +(OY-8у + Асог -coY PZX ; 

К К 
siny cosy 

87 = —^-8VN -^-8VE-в>7-8б + Асох +(0Y -cpxz . 

Выводы. Численное моделирование полученных упрощенных моделей 
подтверждает их адекватность полной динамической модели в условиях рас­
сматриваемых видов движения ВЛА. Таким образом, данные модели ошибок 
можно использовать в дальнейшем для анализа наблюдаемости погрешностей 
инерциальных датчиков. 
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